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低コスト CFRP で自動車を軽量化し，燃費と CO2エミッションを大幅に改善するための国家プロジェ
クト TECABS（Technologies for Carbon Fibre Reinforced Modular Automotive Body Structures）が 2000 年 4
月から推進されている(4)．  
 航空機等における最近の例として，ボーイングが発表した B787 が挙げられる．B787 は構造重量の
約 50%に複合材料が使用される予定である．同規模のエアバス A330-220 と比較しても約 30%の重量低
減が期待でき，20%の燃費向上が達成できると言われている．エアバスA380では機体構造重量の 22%，
A350 では 39%が複合材化される見通しである(5)．例えば，B747-400 型国際線機で，年間 4500 時間飛
行した場合，航空機の重量を約 45kg 軽くすると，1 機あたり毎年約 100 万円の燃料節減効果があると
されている．国内では，NEDO プロジェクトの一環である『航空機産業における先進複合材料の適用
拡大の課題調査』も進められてきた．また，2003～2011 年度にかけて，NEDO プロジェクト『環境適









成形するために VaRTM（Vacuum Assisted Resin Transfer Molding:真空含浸工法）が開発された．この工
法により，大型構造物の一体成形が容易になった．またハンドレイアップ工法と比較すると，繊維体
積含有率が高く，ボイド含有率の低い高品質の FRP が成形できるといった利点もある(7)． 







NEDO プロジェクト『知的材料・構造システム』として 1998 年度から 5 ヵ年計画で行われた． 
 
1.1.2 本研究の背景 
















る．航空機の疲労における設計は大気圧が機体に与える影響を考慮し，1 ランディング 1 サイクルとし
て設計される．そのため，長寿命域における CFRP の疲労損傷について調査されていないのが現状で







層板の長期信頼性を確立するためには，次の 2 点を解決することが課題となっている． 




















































Thermal fatigue, corrosion 
fatigue and rolling fatigue 
Stress corrosion cracking 
and delayed fracture 
Corrosion fracture 








Observation of edge damage 
with (a) microscope 
Observation of internal damage 
with (b) soft X-ray photography and 














(b) Internal damage of specimen (c) 3D damage behavior 
Fig. 1.2 Internal damage behavior of CFRP laminates observed with with (a) microscope, 
(b) soft X-ray photography and (c) 3D ultrasonic inspection system. 




















































2 次元 shear-lag モデルを適用し，斜交座標系成分を用いることで直交クラック問題とみなして，応力
や歪分布の解析解を導出している． 
 これらの応力解析を基本とし，トランスバースクラック成長挙動は実験と合わせて力学的に評価さ


























クラック進展について Ogin ら(33,34)，Tong ら(35-39)によって研究がなされている． 
マトリックスクラックの進展挙動は，Boniface and Ogin(34)によって初期の研究がなされた．彼らは

























































の Paris 則で評価できることを示した．この Paris 則パラメータと初期剥離長さを用いて，疲労荷重下
における層間剥離進展挙動を予測している． 

















る．Crossman and Wang(67)は，[±25/90n]s (n=0.5,1,2,3,4,6,8)の CFRP 積層板を用いて静的引張試験を行い，
トランスバースクラックと層間剥離の包括的な実験観察を行った．実験結果から n=3 または 4 の間で
edge delaminationから，90°層に生じたマトリックスクラックを起点とする local delaminationへと損傷
形態が変わることを示した．また，Armanios ら(68)はこの現象について，エネルギ解放率を用いて解析
的に説明している．これまでに，層間剥離進展挙動について多くの実験的研究がなされてきた．その
実験結果から，自由縁から生じる edge delamination の成長挙動はマトリックスクラックから受ける影
響は比較的小さく，マトリックスクラックを起点とする local delamination はマトリックスクラックの
                                        第 1章 序論 
 9





尖った形状の local delaminationをモデル化し，有限要素法を用いて local delamination領域の各節点にお
けるエネルギ解放率を見積もった．同様の手法で，90°層に生じるトランスバースクラックと 0°層に生












ラック間隔の影響を含め，トランスバースクラックから生じる local delamination 進展に伴うエネルギ
解放率を算出した．その結果，あるトランスバースクラック密度以上になると，層間剥離進展に伴う
エネルギ解放率が低下することを示した．また，トランスバースクラック形成に伴うエネルギ解放率
と比較することによって，層間剥離が生じるときの critical crack densityについて評価している．しかし，
この評価はトランスバースクラック形成と層間剥離発生の臨界エネルギ解放率が等しいと仮定してい
るため，正しく評価されていると言い難い． 






Zhang ら(75)は，2 次元 shear-lag 解析を用いて，[±θm/90n]s積層板の local delamination 進展に伴うエネ
ルギ解放率を求めた．彼らは，トランスバースクラックが有する層を巨視的な挙動が等価な無損傷層
に置き換え(76)，剛性の変化から層間剥離進展とトランスバースクラック密度の相互作用について評価
した．同様の方法を用いて，Zhang ら(77)は edge delamination進展におけるトランスバースクラック密度
の影響についても評価している．さらに，Zhang ら(78)は，任意の[…/φi/φm/90n]s 積層板に拡張し local 
delamination進展に伴うエネルギ解放率を求め，90°層とその隣接層の影響についても評価している． 
 Kashtalyan and Soutis(79)は，Fan ら(76)の方法を応用して，cross-ply [0m/90n]s積層板において，90°層に
生じるトランスバースクラックとそれを起点とする local delamination，0°層に生じるスプリッティング
とそれを起点とする local delamiation の両方を有する時の剛性低下を算出した．また，Kashtalyan and 




















































































(a) Free edge 
(b) Notch or bolted joint 
(c) Cocured joint & curved laminate (d) Ply drop 
(d) Low-velocity impact 


















行われてきた疲労における研究は繰返し振幅数 106~107 cycle 程度までの損傷挙動について評価したも
のが大半を占める．この理由として 2 点考えられる．1つは，金属材料と比較して CFRP は耐疲労性に
非常に優れていること，もう 1 つは，これまでの CFRP 積層板の疲労における研究の多くが，航空機


















いた双片持ちはり(DCB: Double Cantilever Beam)試験や端面切欠き曲げ(ENF: End Notched Flexure)試験




























本論文は以下の 8 章により構成される． 
 
第 1 章 序論 
第 2 章 CFRP 積層板における疲労試験中の温度上昇予測 
 第 3 章 高サイクル疲労におけるトランスバースクラック進展挙動 
第 4 章 高サイクル疲労における微小トランスバースクラックの増加挙動 
第 5 章 高サイクル疲労における層間剥離進展挙動 
第 6 章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における実験的評価 
第 7 章 トランスバースクラック成長及び層間剥離進展の相互作用における解析的評価 
第 8 章 結論と今後の展望 
 
 第 1 章では，複合材料における近年の研究開発の動向及び本研究の背景と意義を述べた．これまで
行われてきた複合材料の疲労損傷進展挙動に関する研究の現状及び課題等を纏め，本論文の研究目的
を示した． 






 第 3 章では，高サイクル疲労負荷を受ける CFRP 積層板内部に進展するトランスバースクラック進
展挙動について評価を行う．繰返し振幅数 108 cycleの疲労試験を行い，高サイクル領域におけるトラ
ンスバースクラック進展挙動を観察し，負荷応力レベルの違いによる損傷進展挙動の違いを調査する．
Fig. 1.4. Threshold of energy release rate range in damage growth and fatigue limit. 













































No damage growth region 
Paris ｌaw region 
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て調査された文献はいくつかあるが(1, 2)，試験周波数 100Hzを超える擬似等方性[45/0/−45/90]s CFRP 積
層板における試験周波数の依存性についてはこれまでに明らかにされていない． 
 これまで，30Hz 以下の試験周波数で，CFRP や GFRP 積層板の試験周波数が疲労寿命に及ぼす影響













験結果を示した実験結果もいくつかある(6, 7)．一方で，Rotem(8)は，擬似等方性[0/±45/90]2s CFRP 積層板
を用いて，試験周波数 f=0.1, 1, 2.8, 10, 28Hzにおいて，応力比 R=−1 の引張−圧縮疲労試験を行った．応
力比を R=−1に設定することにより，疲労試験中のクリープの影響は緩和される．この結果から，試験
周波数が高いほど，疲労寿命が短くなることを実験より明らかにした．この原因として Rotem は，疲




 川田ら(9)は，擬似等方性[45/0/−45/90]s Alumina/epoxy積層板を用いて，試験周波数 f=10, 100Hzの下で
引張疲労試験を行った．温度上昇の正確な測定はなされていないが，損傷進展挙動，剛性低下挙動は
周波数に依存せず，疲労寿命は試験周波数によらないことを示している．実験より得られた S-N 曲線
































 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維強化プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/-45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
30.0mm，厚さ 1.0mmとし，ゲージ長さを 100mm残し，長さ 55mmのテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片
寸法を図 2.2 に示す．疲労試験に用いた試験片形状は，ASTM D 3039 及び ASTM D 3479，JIS K 7073，


















Fig. 2.2. Specimen geometry for fatigue tests. 







f=  10 Hz
f=100 Hz
























Fig. 2.1. S-N diagram for ALFRP stacking sequence [45/0/−45/90]s comparing 
frequencies of 10 Hz and 100Hz. 







（HFT-30）である．負荷応力条件は，試験周波数 5Hzではσmax/σb=0.30~0.70 に設定し，試験周波数 100Hz
では，負荷応力レベルσmax/σb=0.20~0.40 に設定した．応力比はそれぞれ R=0.1 で行われた．試験条件を
まとめた表を表 2.1に示す．また，試験片の粘弾性特性を調査するために，試験周波数 5Hz，及び 100Hz
にて引張りの粘弾性試験を行った． 
  
Table 2.1. Test conditions 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level (σmax/σb)  0.30-0.70 0.20-0.40 












CFRP 積層板の粘弾性特性の測定結果を図 2.4-2.7 に示す．図 2.4は積層構成[45/0/−45/90]sの積層板に
ついて試験周波数 5Hz における引張り粘弾性特性，図 2.5 は同積層構成における試験周波数 100Hz に
おける引張り粘弾性特性，図 2.6 は図 2.4 及び図 2.5 から得られた結果に対する試験周波数の違いによ
る tan(δ)の差異，図 2.7は積層構成[±45]4sの積層板について試験周波数 5Hzにおける引張り粘弾性特性
をそれぞれ示している． 
試験周波数の違いによる粘弾性特性について，図 2.6 から試験周波数 100Hz の結果はグラフが高温
側に移行していることが分かる．同様の現象は足立ら(10)の研究にも報告されている．しかし，340 Kま
での損失弾性率及び tan(δ)の値は周波数によらずほぼ同様の値を示すことから，疲労試験を行う際，試





に注目すると，擬似等方性積層板の結果において 2 つめのピーク値は±45°層によるもと考えられる．  









































Fig. 2.3. Temperature change of specimen surface of specimen subjected to 
cyclic loading with 5Hz and 100Hz of frequency. 







  f=100Hz σmax/σb=40%
  f=100Hz σmax/σb=30%
  f=5Hz     σmax/σb=70%
  f=5Hz     σmax/σb=60%


















Fig. 2.4. Visco-elastic characteristics of quasi-isotropic CFRP laminates 
([45/0/−45/90]s, f=5Hz, tension-tension). 
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Fig. 2.5. Visco-elastic characteristics of quasi-isotropic CFRP laminates 
([45/0/−45/90]s, f=100Hz, tension-tension). 
Fig. 2.6. Behavior of complex modulus and tan(δ) compared with 5Hz and 
100Hz of frequency. 
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−= λ                                (2.1) 
 







dQdQ xxdxx                           (2.2) 
Fig. 2.7. Visco-elastic characteristics of angle ply CFRP laminates 
([±45]4s, f=5Hz, tension-tension). 
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Fig. 2.8. Model of temperature distribution in 1 dimension. 





(a) Temperature distribution on 
specimen edge 
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これが，一般的な三次元熱伝導方程式である． 
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Table 2.2. Measurements and material properties 
Frequency f [Hz] 5，100 
Loss modulus (at room temperature) E” [N/m
2
] 28.6×107 
Loss modulus (around glass transition temperature) E” [N/m
2
] 16.2×108 
Thermal conductivity λ [W/mK] 0.637 
Heat transfer coefficient α [W/m2K] 65* 
Specimen thickness h [m] 5.0×10−4 
* Assumed value 
 
 
Table 2.3. Experimental results and prediction of temperature change  
by specimen surface and air under fatigue tests 
Frequency 
f  [Hz] 
Applied stress level 
σmax/σb 
Experimental results 
∆T  [K] 
Analytical value  
∆T  [K] 
100 0.4 83 94.7 
100 0.3 14 17 
100 0.2 3 7.4 
5 0.7 8.6 4.5 
5 0.6 4.7 3.3 
5 0.5 2.6 2.3 
5 0.4 1.4 1.4 
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CFRP 積層板や GFRP 積層板のマトリックスクラック成長についての研究は多く行われてきた．疲労に
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なる層のマトリックスクラックにおいても，同一の Paris 則パラメータで評価できることを示した．








 cycle 程度までの疲労損傷挙動を調査したものが殆どを占めており，CFRP 積層板の疲労限やトラ
ンスバースクラック成長における明確な下限界も知られていない現状にある．今後，金属に替わる構








 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維強化プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/−45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
30.0mm，厚さ 1.0mm とし，ゲージ長さを 100mm 残し，長さ 55mm のテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片
寸法を図 3.1 に示す．疲労試験に用いた試験片形状は，ASTM D 3039 及び ASTM D 3479，JIS K 7073，
JIS K 7083 に基づいている．タブ長さは試験周波数 100Hz で疲労試験を行う際，タブずれ等が生じな
いように経験的に決定している．試験片の材料特性を表 3.1 に示す． 
 
 
Table 3.1. Mechanical properties of T700S/2500 unidirectional composite 
Longitudinal Young’s modulus [GPa] 131 
Transverse Young’s modulus  [GPa] 9.3 
In-plane shear modulus [GPa] 7.1 
In-plane Poisson’s ratio  0.37 
Out-of-plane Poisson’s ratio  0.49 
Longitudinal thermal expansion coefficient [×10−6/K] 0.30 
Transverse thermal expansion coefficient [×10−6/K] 36.5 



















性値を調査するために静的引張試験を行う．試験方法は JIS K 7073 に基づいている． 
 静的引張試験には島津製作所(株)製オートグラフ AG25-TB を用いる．供試体の中央(幅，および長手
方向の中心)に 2 軸ひずみゲージ(共和電業(株) KFG-2-120-D-16-11)を貼り付け，データロガー(共和電業
(株) Data logger UCAM-20PC)を通してパソコン上に出力し，ひずみを測定した．破断点については試験




疲労試験条件は負荷形態を正弦波，応力比 R=0.1 とした．また，試験周波数は 5Hz，100Hz のそれぞ





条件の詳細を表 3.2 に示す．本研究に用いた試験装置写真を図 3.3～3.5 に示す． 
 
 
Table 3.2. Test conditions 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level for 
S-N diagram 
(σmax/σb) 0.65-0.85 − 
Applied stress level for 
damage observation 
(σmax/σb) 0.20-0.60 0.20-0.40 










Fig. 3.1. Specimen geometry for fatigue tests. 









































Fig.3.3. High frequency hydraulic fatigue test machine  (HFT-30) 
(Manufacturing company : Saginomiya Seisakusyo.Inc 
Maximum loading : 30[kN] 
 Frequency range : 0.01~1000[Hz]) 
Fig.3.2. Autograph 25TB 









































Fig. 3.4. Hydraulic fatigue test machine  (Servopulser EHF-UB50-10L) 
(Manufacturing company : Shimazu Corporation 
Maximum loading : 5000[kgf] ) 
Fig.3.5. Hydraulic fatigue test machine  (Servopulser EHF-EB5-10L) 
(Manufacturing company : Shimazu Corporation 
Maximum loading : 5000[kgf] ) 




観察するために，軟 X 線探傷装置および，3D 超音波検査装置を用いて損傷進展観察を行った．代表的




鉛を希釈したもの)を浸透させ撮影を行った．撮影条件は，出力管電圧を 40kVp，出力管電流を 1mA に































Observation of edge damage with (a) microscope  
Observation of internal damage with (b) soft X-ray 













(b) Internal damage of specimen (c) 3D damage behavior 
Fig. 3.6. Internal damage behavior of CFRP laminates observed with (a) microscope, 
(b) soft X-ray photography and (c) 3D ultrasonic inspection system. 




















=                                    (3.2) 
 
TCa ：平均トランスバースクラック長さ [mm] 





D DDL =                                     (3.3) 
 






























図 3.8，表 3.3 に本研究で用いた試験片 (T700S/2500，[45/0/−45/90]S)の静的引張試験結果を示す．ま









次に，図 3.9 及び図 3.10 に示した結果から図 3.8 の応力ひずみ線図について考察する．図 3.8 に示し
た応力ひずみ線図において，負荷レベルおよそ 90％までは線形性を維持する．つまり，0 度層の繊維
が破断することによって，knee 点が観察されたものと考えられる．図 3.9 に示すように，負荷応力レ
ベル 60％までには，トランスバースクラックや層間剥離も発生しているが，これらの損傷が発生して






















Fig.3.8. Stress-strain curve under static tension loading. 

















a 0° fiber break 
Initiation of transverse crack in 90° ply 





























Fig.3.9. Propagation behavior of transverse crack and delamination 
observed with soft X-ray photography in static tests. 
5 mm 
Loading direction Free edge 
Free edge 






















Table 3.3. Mechanical properties of the specimens. 
Failure strength σb MPa 826 










63.967ln605.34max +−= fNσ                           (3.4) 
 
図 3.11 に示されるように，擬似等方性の積層構成では，繰返し振幅数 106 cycle の破壊強度は静的強
度の約 40%の低下を示した．一般に，一方向材や 90°層の薄いクロスプライ CFRP 積層板では，ほとん
ど疲労強度低下を示さないが，本研究で用いた擬似等方性の積層板では明確な疲労強度低下を示した．
この原因は，積層構成の違いによる疲労損傷形態の差異であると考えられる．一方向材などと異なり，































Normalized applied stress  σ/σb
Fig. 3.10. Transverse crack density as a function of normalized applied stress under 
the static tensile loading. 






図 3.12，図 3.13 に疲労における損傷観察結果を示す．図 3.12 は軟 X 線探傷装置を用いて，負荷応力


































Fig. 3.11. S-N diagram of quasi-isotropic CFRP laminates, [45/0/−45/90]s 



























 Failure                         
 Transverse crack onset  
                                     
 Delamination onset       



















































Transverse crack initiation 
Delamination initiation 









































Fig. 3.12. Typical damage propagation observed with soft X-ray photography. (σmax/σb=0.4, f=5Hz) 
Damage propagation 
from tabs. 









































(a) 3-dimensional figure of the undamaged specimen. 
(b) 3-dimensional figure of the damaged specimen. (σmax/σb=0.6, f=5Hz, N=13000) 
Fig.3.13. 3-dimensional figure of the undamaged and damaged specimen 
observed with 3D ultrasonic inspection system. 
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飽和に至る理由として，Reifsnider ら(1,2)や Nairn ら(3,8)は，繰返し荷重が負荷されトランスバースクラッ
クが増加することによって，90°層に新たにトランスバースクラックを発生させるだけの荷重分担がさ
れなくなるためであると説明している．本研究の実験結果においてもトランスバースクラックが飽和
















る挙動が観察された．また，図 3.17-図 3.18 の試験結果から，試験周波数の違いによる損傷進展の大き
な差異は観察されなかった． 




















































(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.14. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.6 and frequency of f=5Hz. 









































































 Crack density 
 Crack length  
f=5Hz
f=5Hz



















































































































(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.15. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.5 and frequency of f=5Hz. 







































































































































































































(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.16. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.4 and frequency of f=5Hz. 


































































































































































































(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.17. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.3 and frequency of f=5 and 100Hz. 












































































































































































































(a) Evaluation with semilogarithm. 
(b) Evaluation in early fatigue loading. 
Fig. 3.18. Transverse crack density and average transverse crack length as a function of number of 
cycles under the test conditions of applied stress level of σmax/σb=0.6 and frequency of f=5 and 100Hz. 












































































































































































































Fig. 3.19. Transverse crack density as a function of number of cycles normalized by 
fatigue life predicted with S-N curve. 

























Number of cycles normalized by a fatigue life 
predicted with S-N curve N/Nf
f=    5 Hz σmax/σb=0.6
f=    5 Hz σmax/σb=0.5
f=    5 Hz σmax/σb=0.4
f=    5 Hz σmax/σb=0.3
f=    5 Hz σmax/σb=0.2
f=100 Hz σmax/σb=0.3
f=100 Hz σmax/σb=0.2
Fig. 3.20. Average transverse crack length normalized with specimen width as a 
function of number of cycles normalized by fatigue life predicted with S-N curve. 
















































Number of cycles normalized by a fatigue life 
predicted with S-N curve N/Nf
f=    5 Hz σmax/σb=0.6
f=    5 Hz σmax/σb=0.5
f=    5 Hz σmax/σb=0.4
f=    5 Hz σmax/σb=0.3
f=    5 Hz σmax/σb=0.2
f=100 Hz σmax/σb=0.3
f=100 Hz σmax/σb=0.2


















=)(                                 (3.5) 
 
ここで，
extU は外力仕事，U は全ひずみエネルギである．式(3.5)は，次式のように表すことができる． 
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ここで， *




























































































































σσ                             (3.11) 
 
式(3.9)，(3.10)上付き i は 90 層または S 層を表しており，m は機械的負荷であることを意味している．
また，
iv ， )(ixxα はそれぞれ，各層の体積比，線膨張係数を表している．ここで，力のつりあいより， 
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ここで，上付き r は熱残留応力であることを表しており，力のつりあいから， 
 





























































σ                        (3.22) 
 
と表される．ここで，き裂面積 A は次式のように表される 
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TCE ，についての導出は補章 A 及び B に示す．補


















ad TC =                                   (3.28) 
minmax σσσσ
∆ == −= GGG                             (3.29) 
 
 図 3.22 から，Paris 則から外れている領域が確認できる．これはトランスバースクラック進展におけ
る下限界の存在を示唆しているものと考えられる．さらに， 図 3.19 及び図 3.20 に示したように，負
荷応力レベルσmax/σb=0.2 における試験結果は，試験片端部には微小なトランスバースクラックが生じ
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(2) 負荷応力レベルσmax/σb=0.2 の試験条件下で繰返し負荷を 108 cycle 付与した疲労試験結果では，試
験片端部に微小なトランスバースクラックが生じたものの，試験片内部に進展するトランスバース
クラックは観察されなかった． 
(3) トランスバースクラック進展挙動について定量的に評価するために，修正 Paris 則を用いて評価を
行った．その結果，負荷応力レベルσmax/σb=0.3 の試験条件下において，トランスバースクラック進
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Initiation of transverse 
crack at specimen edge 
Saturation of transverse 
crack at specimen edge 
Loading direction 
Propagation of transverse 
cracks in specimen width 
direction 
Fig. 4.1. Behavior of transverse crack propagation in CFRP laminates of stacking sequence 
[45/0/−45/90]s subjected to cyclic loading. 









































Fig. 4.3. Relationship between increase of transverse crack density and transverse crack 
propagation as a function of the number of cyclic loadings (σmax/σb=0.4, f=5Hz). 























































6 mm 2 mm 
Fig. 4.2. Observation of the short transverse cracks with soft X-ray photography. 
(σmax/σb=0.4, n=1500 cycles and f=5 Hz) 
Short transverse crack 
Loading direction 







用いて[45/0/−45/90]s積層板における 3 次元応力解析を行った．図 4.4 は有限要素モデルを示している．
本解析では，各層の繊維‐樹脂複合材料を均質の異方性材料として評価を行った．解析コードには汎




付与した．なお，要素分割について，90°層には 1 層あたり 10 分割し，その他の層は各層を 5 分割に
要素分割した．全要素数は 24000 要素である．また，熱残留応力も考慮に入れている．解析に用いた
材料定数は，3 章の表 3.1 と同じである． 
有限要素解析を行った結果を図 4.5に示す．図 4.5は，積層板中央面において，90°層に負荷される x
























Fig. 4.4. Finite element mesh of the quasi-isotropic [45/0/−45/90]s laminate. 
z 
x y 







































































Fig. 4.5. Normalized in-plain normal stress at x axis in 90° ply as a function of position of 
free edge at y axis. 
























































Fig. 4.6. Schematic illustration of representative element of the laminate. A: Two microcracks in the 90°
ply. B: The formation of a microcrack between the existing microcracks. 
Loading 
direction 
Small transverse crack 








































∆α：90°層と S 層の線膨張係数の差 ( )()90( S


































































































sBWG σ                            (4.3) 
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Small transverse crack  
Loading direction 
∆a 
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式(3.27)を式(4.1)-(4.3)と同様に変形すると，次式のように表される． 





























































れる見かけの応力， )90(' Ixxσ ，を算出することができる． 











Fig. 4.8. Transverse crack formation or propagation. (Which is caused easier?) 
Loading direction 
New crack formation 
Crack propagation 
∆a 







































































Transverse crack density mm
-1
 Formation (with free edge effect)
 Formation (without free edge effect)
 Propagation
Fig. 4.9. Energy release rate range as a function of transverse crack density under the test condition of 
σmax/σb=0.4. 
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dDTC =                                       (4.9) 
































































Energy release rate range J/m
2
 with free-edge effect (5 Hz)
 with free-edge effect (100 Hz)
 without free-edge effect (5 Hz)
 without free-edge effect (100 Hz)
Fig.4.10. Transverse crack density growth rate as a function of energy release rate range. 
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 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維教科プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/−45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
30.0mm，厚さ 1.0mmとし，ゲージ長さを 100mm残し，長さ 55mmのテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片
寸法を図 5.1 に示す．疲労試験に用いた試験片形状は，ASTM D 3039 及び ASTM D 3479，JIS K 7073，
















 図 5.2～図 5.6 に各応力レベルによるに層間剥離進展挙動を示す．図(a)は片対数を用いて評価した結
果，図(b)は正規の繰返し数を用いて評価した結果を示している．図 5.7 は，図 5.2～図 5.6 の結果に対
して，第 3 章の図 3.11 から得られた S-N 曲線から予想される疲労寿命回数で正規化した層間剥離進展







図 5.8 及び図 5.9 は内部損傷観察を行った結果を示している．図 5.8(a)は一般的な擬似等方性 CFRP 積
層板の損傷例として，負荷応力レベルσmax/σb=0.5，周波数 f=5Hz，繰返し数 n=1.0×104 cycleの試験条件
下における損傷観察結果を示している (第 3 章図 3.12 参照)．図 5.8(b)及び(c)は，負荷応力レベル









Fig. 5.1. Specimen geometry for fatigue tests. 





における疲労損傷進展挙動とは明らかに異なっていることが観察できる．図 5.8(a)や第 3 章の図 3.12
に示したように，擬似等方性 CFRP 積層板の一般的な損傷挙動は，まずトランスバースクラックが層
間剥離に先行して発生，進展する．その後，層間剥離はトランスバースクラックを追うように試験片
























































































































(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.2. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.6 and frequency of f=5Hz. 























































































(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.3. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.5 and frequency of f=5Hz. 























































































(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.4. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.4 and frequency of f=5Hz. 

























































































(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.5. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.3 and frequency of f=5Hz and 100Hz. 


























































































(a) Evaluation with a semilogarithmic graph. 
(b) Evaluation with an ordinary graph. 
Fig. 5.6. Delamination growth area as a function of number of cycles under the test conditions of 
applied stress level of σmax/σb=0.2 and frequency of f=5Hz and 100Hz. 









































Fig. 5.7. Delamination growth area as function of number of cycles normalized by fatigue 
life predicted with S-N curve. 





















Number of cycles normalized by a fatigue life 
predicted with S-N curve   N/Nf
f=    5 Hz σmax/σb=0.6
f=    5 Hz σmax/σb=0.5
f=    5 Hz σmax/σb=0.4
f=    5 Hz σmax/σb=0.3
f=    5 Hz σmax/σb=0.2
f=100 Hz σmax/σb=0.3
f=100 Hz σmax/σb=0.2









































(a) σmax/σb=0.5, f=5Hz, N=1.0×10
4
 
(b) σmax/σb=0.3, f=100Hz, N=1.0×10
6
 
(d) σmax/σb=0.3, f=100Hz, N=9.0×10
6
 
Fig. 5.8. Damage behavior observed with soft X-ray photography [(a), (b), (c)] and 3D 
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Mark indicating gauge length 
Delamination emerging from 
transverse crack 







より異なり，図 5.10 に示すように試験片端部から進展する”edge delamination”と，幅方向に貫通したマ




















 図 3.12や図 5.8，図 5.9に示したように，本研究の層間剥離の形態は edge delaminationとなることが
確認された．そこで，O’Brien によって提案された手法を用いて，edge delaminationにおける層間剥離
進展に伴うエネルギ解放率を算出した．しかし，この解析においてトランスバースクラックの影響が












Gd −=                                      (5.1) 
(a) Edge delamination 
(b) Local delamination 
Fig. 5.10. Difference of fatigue fracture mechanism in delamination caused by transverse cracks. 









































−=                                   (5.2) 
 
ここで，dE/dA は損傷が広がることにより生じる剛性の変化率である．本解析において考えているモデ
ルを図 5.12 に示す．式(5.2)に示された記号はそれぞれ， 
t 






Fig. 5.12. Illustration of strip delamination approximation. 
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BLtV 2=  
daLA 2=                                      (5.3) 






















































=           (5.8) 
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なお式(5.9)からエネルギ解放率を算出する際，求まる解は試験片の剛性に依存して決定される．層間










ad γ∆ )(=                          (5.10) 
minmax σσσσ ==



























































Fig. 5.13. Delamination growth rate as a function of energy release rate range. 













































(1) T. K. O’Brien, Characterization of delamination onset and growth in composite laminate, ASTM STP 775, 
1982, 140-167. 
(2) E. F. Rybicki and M. F. Kanninen, A finite element calculation of stress intensity factor by a modified crack 
closure integral, Engineering Fracture Mechanics, 9 (1977), 931-938. 
(3) T. K. O’Brien, M. Rigamonti and C. Zanotti, Tension fatigue analysis and life prediction for composite 
laminates, International Journal of Fatigue, 11 (1989), 379-393. 
(4) A. S. D. Wang, M. Slomiana and R. B. Bucinell, Delamination crack growth in composite laminates, ASTM 
STP 876, 1985, 135-167. 
(5) S. Ogihara, N. Takeda, S. Kobayashi and A. Kobayashi, Effects of stacking sequence on microscopic fatigue 
damage development in quasi-isotropic CFRP laminates with interlaminar-toughened layers, Composites 
Science and Technology, 59 (1999), 1387-1398. 
(6) N. Takeda, S. Kobayashi, S. Ogihara and A. Kobayashi, Effects of toughened interlaminar layers on fatigue 
damage progress in quasi-isotropic CFRP laminates, International Journal of Fatigue, 21 (1999), 235-242. 
(7) F. W. Crossman and A. S. D. Wang, The dependence of transverse cracking and delamination on ply 











































果から，自由縁から生じる edge delamination の成長挙動はマトリックスクラックから受ける影響は比
較的小さく，マトリックスクラックを起点とする local delamination はマトリックスクラックの影響を


























Fig. 6.1. Damage observation at the edge of CFRP laminate with a microscope. 
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Takeda ら(5,6)は cross-ply 積層板において，shear-lag 解析を用いてトランスバースクラックから生じる
local delamination 進展に伴うエネルギ解放率を算出した．[0/90n]s (n=2,4,6)積層の cross-ply 積層板を用い
て引張疲労試験を行い，local delamination 進展速度とエネルギ解放率の間にべき乗型の Paris 則が成り
立つことを示した．また，得られた Paris 則パラメータは，90°層厚さに依存しないことを示した． 
Talreja ら(9-11)は，繰返し荷重を受けるとともに成長するトランスバースクラック密度およびトランス





























































Delamination onset No delamination 
onset area 
Delamination initiation of 
standard specimen 
Delamination initiation of 
pre-damaged specimen 
(b) S-N diagram for delamination onset with   
standard and pre-damaged specimens. 
























(a) S-N diagram for initiation of transverse crack, 
delamination and specimen failure with standard 
specimen. 
Fig. 6.2. S-N diagram for damage initiation. 






積層構成は[45/0/-45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 180℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を図 6.3 に示す．JIS 
K 7083，ASTM D 3479 を参考に，試験片寸法を長さ 210mm，幅 30mm，厚さ 1.1mm とし，ゲージ長さ





















 疲労試験を行う前に，本試験に使用する擬似等方性 CFRP 積層板の機械的特性調査，及び予損傷試
験片作成のための負荷応力を調査する目的で，静的引張試験を行った．供試体の中央部にはひずみゲ
ージを貼り付けひずみの測定を行った．試験速度は JIS K 7073 に基づき 0.5mm/min とした． 
 
6.2.3 試験片温度測定 













Fig. 6.3. Specimen geometry. 
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6.2.4 引張疲労試験 
 超高サイクル域における CFRP 積層板の疲労特性を調査するために，本研究では従来採用されてい
る試験周波数 f=5Hz に加えて，f=100Hz にて疲労試験を行った．使用した試験機は，株式会社鷺宮製作
所製の超高サイクル疲労試験機（HFT-30）である．疲労試験条件を表 6.1 に示す．周波数 100Hz にお
ける試験負荷条件は，疲労試験中の試験片の温度上昇を考慮し決定されている． 
 
Table 6.1. Fatigue test conditions 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level for S-N diagram (σmax/σb)  0.70~0.90 － 
Applied stress level for damage observation  (σmax/σb)  0.20~0.60 0.20~0.35 
Stress ratio R (σmin/σmax) 0.1 




試験片内部に進展する損傷については(b)軟 X 線探傷装置を用いて観察を行った．図 6.4 に本試験片に
おける観察写真の一例を示す．本研究では，図 6.4 に示した写真をもとに CFRP 積層板の内部損傷進展
挙動の評価を行った．特に，トランスバースクラックの増加とトランスバースクラック進展，層間剥
































(b) Soft X-ray photography 
(a) Microscope 
Fig. 6.4. Internal damage observation with (a) a microscope and (b) Soft X-ray photography.  






に示す．図 6.5 は試験結果の代表例として，応力－ひずみ線図示している．また，図 6.6 は静的引張荷
重を負荷することにより生じたトランスバースクラックの増加と層間剥離進展についての損傷観察結
果である． 
図 6.6 に示した結果から，破断応力の約 50%で初めてトランスバースクラックの発生が観察され，約
60%で層間剥離が発生していることが観察された．図 6.5 に示した応力－ひずみ曲線において観察され





Table 6.2. Mechanical properties of quasi-isotropic [45/0/-45/90]s CFRP laminates (T800H/3631). 
Failure strength σb MPa 775 
Failure strain εb % 1.46 






















Fig. 6.5. Stress-strain curve under the static tensile loading. 





























Initiation of transverse crack 






































果を図 6.8 に示す．T700S/2500 の試験片において，試験周波数 100Hz，負荷応力レベルσmax/σb=0.4 の
試験条件下では疲労試験中に試験片の顕著な温度上昇が観察された．この結果から，T800H/3631 の母
材の温度特性は T700S/2500 のものより優れていることが分かる． 
Fig. 6.6. Transverse crack density or normalized delamination area as a function of 
normalized applied stress. 
































































































Fig. 6.7. Temperature change of the specimen surface under the cyclic loading (T800H/3631). 
Fig. 6.8. Comparison between T800H/3631 and T700S/2500 of the temperature change of 
specimen surface under the cyclic loading. 




















 f=100Hz σmax/σb=40%  (standard)
 f=100Hz σmax/σb=40%  (pre-damaged)
 f=100Hz σmax/σb=30%  
 f=    5Hz σmax/σb=70%  























  f=100Hz σmax/σb=40% (T700S/2500)
  f=100Hz σmax/σb=30% (T700S/2500)
  f=    5Hz σmax/σb=70% (T700S/2500)
  f=100Hz σmax/σb=40% (T800H/3631)

























6.3.3.1 S-N 曲線及び損傷の発生 










































 Initiation of transverse crack (Standard)
 Initiation of delamination (Standard)
 Initiation of delamination (Pre-damaged)
 No damage initiation (Standard)
 No damage initiation (Pre-damaged)
Fig. 6.9. S-N diagram and transverse crack and delamination initiation under the cyclic loadings. 
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めに，標準試験片及び予損傷試験片の 2 種類をもちいて内部損傷進展挙動を調査した．その結果を図
6.10～図 6.17 に示す．図 6.10～図 6.14 は標準試験片及び予損傷試験片について，各応力レベルにおけ
るトランスバースクラック密度及びトランスバースクラック進展挙動について示している．また図




さらに，図 6.17 は，図 6.16 の結果に対して，トランスバースクラック発生に対する近似曲線から得ら
れた繰返し振幅数を用いて正規化したグラフを示している．それぞれの試験結果について，中抜きプ
ロットが標準試験片，中塗りプロットが予損傷試験片の結果を示している． 


















ったことが要因の 1 つとして考えられる．図 6.15(b)においても，トランスバースクラックが発生する
回数で正規化した繰返し数を用いて，異なる応力レベル下におけるトランスバースクラック進展挙動
を評価できることが分かる． 
 層間剥離進展についても同様に図 6.16 及び図 6.17 から，予め導入されたトランスバースクラックの
影響は観察されず，標準試験片と予損傷試験片はほぼ同様の挙動を示していることがわかる．図 6.17
に示したグラフから，負荷応力レベルσmax/σb=0.50 の試験結果について層間剥離発生に遅れが観察され
た．しかし，図 6.17 に示したグラフは図 6.9 から得られたトランスバースクラック発生に関する近似
曲線を用いて正規化されている．つまり，負荷応力レベルσmax/σb=0.50 において，図 6.9 から得られた
近似曲線は，実際のトランスバースクラックが発生する繰返し回数よりも早く見積もっているため，
図 6.17 に示されたような違いが観察されたものと考えられる． 
 


























































































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.50  (Standard)
 σmax/σb=0.50  (Pre-damaged)





























Number of cycles  n
 σmax/σb=0.50  (Standard)
 σmax/σb=0.50  (Pre-damaged)
(a) Transverse crack density 
(b) Transverse crack length 
Fig. 6.10. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.5. 







































































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.40  (Standard)
 σmax/σb=0.40  (Pre-damaged) 


















































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.40  (Standard)
 σmax/σb=0.40  (Pre-damaged)
(a) Transverse crack density 
(b) Transverse crack length 
Fig. 6.11. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.4. 







































































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.35  (Standard)
 σmax/σb=0.35  (Pre-damaged)













































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.35  (Standard)
 σmax/σb=0.35  (Pre-damaged)
(a) Transverse crack density 
(b) Transverse crack length 
Fig. 6.12. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.35. 






































































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.30  (Standard)
 σmax/σb=0.30  (Pre-damaged)
















































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.30  (Standard)
 σmax/σb=0.30  (Pre-damaged)
(a) Transverse crack density 
(b) Transverse crack length 
Fig. 6.13. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.3. 






































































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.20  (Standard)
 σmax/σb=0.20  (Pre-damaged)


















































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.20  (Standard)
 σmax/σb=0.20  (Pre-damaged)
(a) Transverse crack density 
(b) Transverse crack length 
Fig. 6.14. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
number of cycles under the test condition of applied stress level of σmax/σb=0.2. 









































(a) Transverse crack density 
(b) Transverse crack length 
Fig. 6.15. Transverse crack density growth (a) and transverse crack propagation (b) as a function of 
normalized cycles at transverse crack onset. 



























Normalized cycles at transverse crack onset  n/ninitial
     (Standard)
 σmax/σb=0.50 




     (Pre-damaged)
 σmax/σb=0.50  
 σmax/σb=0.40  
 σmax/σb=0.35  
 σmax/σb=0.30
 σmax/σb=0.20 



























Normalized cycles at transverse crack onset  n/ninitial
     (Standard)





     (Pre-damaged)









































































Number of cycles   n
 σmax/σb=0.40  (Standard)
 σmax/σb=0.40  (Pre-damaged)



























Number of cycles  n
 σmax/σb=0.50  (Standard)
 σmax/σb=0.50  (Pre-damaged)
(a) Applied stress level of σmax/σb=0.5. 
(b) Applied stress level of σmax/σb=0.5. 




































































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.35  (Standard)
 σmax/σb=0.35  (Pre-damaged)
(c) Applied stress level of σmax/σb=0.35. 
(d) Applied stress level of σmax/σb=0.3. 



























Number of cycles  n
 σmax/σb=0.30  (Standard)
 σmax/σb=0.30  (Pre-damaged)
 




































































Number of cycles  n
 σmax/σb=0.20  (Standard)
 σmax/σb=0.20  (Pre-damaged)
(e) Applied stress level of σmax/σb=0.2. 
Fig. 6.16. Delamination growth as a function of number of cycles. 
Fig. 6.17. Normalized delamination area as a function of normalized cycles at transverse crack onset. 


























Normalized cycles at transverse crack onset  n/ninitial
     (Standard)
 σmax/σb=0.50  
 σmax/σb=0.40  
 σmax/σb=0.35  
 σmax/σb=0.30  
 σmax/σb=0.20 
     (Pre-damaged)
 σmax/σb=0.50  
 σmax/σb=0.40  
 σmax/σb=0.35  
 σmax/σb=0.30  
 σmax/σb=0.20 





図 6.18(b)は，標準試験片を用いて疲労試験を行った際の内部損傷状態 (σmax/σb=0.50，n=1.0×104 
cycles，f=5 Hz)，図 6.18(c)は，疲労試験前の予損傷試験片の内部損傷状態 (n=0)，図 6.18(d)は，予損


















6.3.4 疲労試験結果 II（負荷応力レベルの違いによる損傷の発生形態の差異） 













 第 5 章の図 5.8 及び図 5.9 に示した T700S/2500 の試験片を用いて同様の疲労試験を行った内部損傷
観察結果からも T800H/3631 の試験片と同様の結果が観察された．高応力レベルにおける疲労損傷進


















































































Transverse crack & Delamination 
5 mm 
(a) Standard specimen before the fatigue test (n=0). 
(b) σmax/σb=0.50, n=1.0×104 cycles, f=5 Hz (Standard specimen). 
5 mm Free edge 
Free edge 
Loading direction 









































Delamination emerging from 
transverse cracks caused by 




(c) Pre-damaged specimen before the fatigue test (n=0). 
(d) σmax/σb=0.40, n=2.0×104 cycles, f=5 Hz (Pre-damaged specimen). 
Fig. 6.18. The comparison of the internal damage growth behavior between “standard specimen” and 
“pre-damaged specimen”. 









































(a) σmax/σb=0.60, n=5.0×102 cycles, f=5 Hz. 
(b) σmax/σb=0.60, n=5.0×103 cycles, f=5 Hz. 
5 mm 
5 mm 









































(c) σmax/σb=0.35, n=1.0×106 cycles, f=100 Hz. 
(d) σmax/σb=0.35, n=2.0×106 cycles, f=100 Hz. 
5 mm 
5 mm 
Fig. 6.19. The difference of the internal damage growth behavior depending on the applied stress level 
(T800H/3631).  


















































































Soft X-ray photography 
Microscope 
Fig. 6.20. The difference of delamination growth behavior depending on laminate configulations. 
Damage observation from specimen surface. 
Damage observation from specimen edge. 
(a) Edge delamination (b) Local delamination 
Damage observation from specimen edge. 
Damage observation from specimen surface. 




(1) F. W. Crossman and A. S. D. Wang, The dependence of transverse cracking and delamination on ply 
thickness in graphite/epoxy laminates, ASTM STP 775, 1982, 118-139. 
(2) E. A. Armanios, P. Sriram and A. M. Badir, Fracture analysis of transverse crack-tip and free-edge 
delamination in laminated composites, ASTM STP 1110, 1991, 269-286. 
(3) T. K. O’Brien, Analysis of local delamination and their influence on composite laminate behavior, ASTM 
STP 876, 1985, 282-97. 
(4) J. A. Nairn and S. Hu, The initiation and growth of delamiatnions induced by matrix microcracks in 
laminated composites, International Journal of Fracture, 57 (1992), 1-24. 
(5) N. Takeda and S. Ogihara, Initiation and growth of delamination from the tips of transverse cracks in CFRP 
cross-ply laminates, Composites Science and Technology, 52 (1994), 309-318. 
(6) N. Takeda, S. Ogihara and A. Kobayashi, Microscopic fatigue damage progress in CFRP cross-ply laminates, 
Composites, 26 (1995), 859-867. 
(7) J. Zhang, C. Soutis and J. Fan, Strain energy release rate associated with local delamination in cracked 
composite laminates, Composites, 25 (1994), 851-862. 
(8) J. Zhang, J. Fan and K. P. Herrmann, Delamination induced by constrained transverse cracking in symmetric 
composite laminates, International Journal of Solids and Structures, 36 (1999), 813-846. 
(9) N. V. Akshantala and R. Talreja, A mechanistic model for fatigue damage evolution in composite laminates, 
Mechanics of Materials, 29 (1998), 123-140. 
(10) N. V. Akshantala and R. Talreja, A micromechanics based model for predicting fatigue life of composite 
laminates, Materials Science and Engineering A, 285 (2000), 303-313. 
(11) R. Talreja, Fatigue of polymer matrix composites, Polymer matrix composites, Edited by R. Talreja and J. -A. 
E. Månson, 2000, 529-552. 
(12) L. –Y. Xu, Interaction between matrix cracking and edge delamination in composite laminates, Composites 
Science and Technology, 50 (1994), 469-478. 
(13) J. Zhang, C. Soutis and J. Fan, Effects of matrix cracking and hygrothermal stresses on the strain energy 
release rate for edge delamination in composite laminates, Composites, 25 (1994), 27-35. 
(14) A. Hosoi, Y. Arao, H. Karasawa and H. Kawada, High-cycle fatigue characteristics of quasi-isotropic CFRP 
laminates, Advanced Composite Materials, 16 (2007), 151-166. 
(15) A. Hosoi, S. Yagi, K. Nagata and H. Kawada, Interaction between transverse cracks and edge delamination 
considering free-edge effects in composite laminates, Proceedings of 16
th
 International Conference on 
Composite Materials, 2007. 









































 一方，これまでのマトリックスクラックと層間剥離の相互作用についての研究について，第 1 章に




うことによって，エネルギバランスにより edge delamination 進展に伴うエネルギ解放率を算出した．
さらに，静的引張負荷下において，トランスバースクラックの影響を考慮に入れ層間剥離の発生につ
いて評価している．しかし，これらの解析において疲労損傷挙動における評価は行われておらず，ト
ランスバースクラックの影響を考慮した edge delamination進展挙動についても評価されていない． 
 本章では，まず，トランスバースクラックを有する積層板について隣接するトランスバースクラッ
ク間隔の影響，熱残留応力，エッジ効果を考慮に入れた応力解析について簡潔な手法を示す．さらに，
トランスバースクラックの影響を考慮した edge delamination 進展に伴うエネルギ解放率について定式


























































Fig. 7.1. The analytical model of [(S)/90n]s laminate and its representative unit. 
Fig. 7.2. Representative unit cell model using the coordinate system normalized by the half thickness of 




















ij σσσ +=                 (7.1) 
 
ここで， )(0 k
ijσ は k層の未損傷状態における応力， )(kPijσ はトランスバースクラックが生じることによっ
て変化する k 層の摂動応力を表わしている．式(7.1)に従って，90°層，S 層における応力状態を式
(7.2)-(7.5)のように仮定する．ここで， )(1 xΦ ， )(2 xΦ ， )(1 yΩ ， )(2 yΩ は未知の関数である． 
 
)(1
)90(0)90( xxxxx Φσσ −=                               (7.2) 
)(1























































yy dzdzdzdz σσσσ                 (7.7) 
 
ここで，計算を簡単にするために図 7.3に示すように，90°層の厚さで無次元化された座標系 ( )zyx ,, を
考える．ここで，
90/ txx = ， 90/ tyy = ， 90/ tzz = ， 90/ thh = ， 90/ taa = ， 90/ tbb = ， 90/ ttS=λ とし，
式(7.2)-(7.5)を式(7.6)，(7.7)に代入すると，式(7.8)-(7.11)が得られる． 
 
)()90(0)90( xxxxx Φσσ −=                               (7.8) 





σσ +=                             (7.10) 











①対称積層板であることから，試験片中央面におけるせん断応力は 0 である． 
 
0)0,,()0,,( )90()90( == yxyx yzxz σσ                       (7.12) 
 
②90°層及び S 層間において応力は連続である． 
 
)1,,()1,,( )()90( yxyx Sxzxz σσ =                                
)1,,()1,,( )()90( yxyx Syzyz σσ =                          (7.13) 








xz σσσ               (7.14) 
 
式(7.12)-(7.14)の境界条件を満たし，式(7.8)-(7.11)を式(7.15)に示す平衡方程式に代入し計算すると，90°





































































)()90(0)90( xxxxx Φσσ −=                                (7.16) 
























σ                      (7.18) 



























σσ +=                             (7.23) 



























σ               (7.24) 



























∫ ∫∫ ⋅−+= V SV dSdVTdV 1 ˆ2
1
uσασσKσ･Γ                      (7.28) 






 今考えている範囲は，2つのトランスバースクラック間であり，すなわち， axa <<− ， byb <<− ，
















































































    (7.29) 
 
直交異方材料の応力とひずみの関係式は式(7.30)，(7.31)のように表わされる．ここで下付き L, T はそ
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         (7.31) 
 
CΓΓΓ += 0                                 (7.32) 
 
( )
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( ) ( ) ( )




































































































































































































 += ， 




































































式(7.32)を最小にする関数 )(xΦ ， )(yΩ の変分解はEuler-Lagrange方程式によって導き出される．式(7.32)
を考える時，







b∫ ∫− −= )",",',',,,,(],[ ΩΦΩΦΩΦΩΦ        (7.36) 
 





a∫− ′′′= ),,,(][ ΦΦΦΦ                            (7.37) 
ydyFJ
b
b∫−= )",',,(][ ΩΩΩΩ                            (7.38) 
 
（注）Φ 及びΩが x ， yに独立でない場合，つまり， ),( yxΘ の関数であらわされる時，二重積分形で
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Φ ， 0" =∫− yd
b
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q =              (7.44) 
 























































4 =++ qp ζζ                              (7.46) 
 










−±−=ζ                             (7.47) 
 
式(7.47)について，実数のみを持つ解と，虚数を有する解に場合わけされる．また，p1について，すべ










)( 11 βαζ i±±=                               (7.48) 
 





























































xxxf 111 coscosh)( βα=                              (7.53) 
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111111 )()()( RrxgMxfLx +−+= ΩΦ                     (7.58) 
 
とおける．次に，L1，M1 を求める．き裂表面では応力が作用しないという条件から，式(7.16)，(7.26)
より， )90(0)( xxa σΦ =± ， 0)( =±′ aΦ である．これらの条件を代入すると L1，M1 は次式のように表わさ
れる． 
 











=                   (7.59) 











=                   (7.60) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(xΦ を次のように置く． 
 































              (7.63) 
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Fig. 7.3. Definition of α, β and θ. 
















1 )tan1( q=+ θα                                (7.70) 




















































































































































































yyyf 222 coscosh)( βα=                              (7.82) 


















yyα∆=                                   (7.86) 
 




222222 )()()( RrygMyfLy +−+= ΦΩ                     (7.87) 
 
とおける．次に，L2，M2 を求める．試験片側面では応力フリーという条件から，式(7.17)，(7.20)を用
いて )90(0)( yyb σΩ =± ， 0)( =±′ bΩ である．これらの条件を代入すると L2，M2は次式のように表される． 
 











=             (7.88) 











=             (7.89) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(yΩ を次のように置く． 
 





























































22 cosθα q=                                  (7.93) 
2
4/1
22 sinθβ q=                                  (7.94) 











θ                                (7.95) 
 
である．式(7.63)，(7.64)，(7.88)，(7.89)においてΦ ，Ω は未知数である．ここで，式(7.62)，(7.63)，
(7.64)，(7.87)，(7.88)，(7.89)を用いてΦ ，Ω は以下のように求められる． 
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11 , βαζ ±±=                                 (7.100) 
 


















)()( xx −=ΦΦ                            (7.102) 
 
であるので，D1=D2，D3=D4となり，式(7.102)は次式に書き換えられる． 










































xxf 11 cosh)( α=                                 (7.105) 























111111 )()()( RrxgMxfLx +−+= ΩΦ                     (7.110) 
 
とおける．次に，L1，M1 を求める．き裂表面では応力が作用しないという条件から，式(7.9)より















=                (7.111) 











=                (7.112) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(xΦ を次のように置く． 
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yyf 22 cosh)( α=                                  (7.122) 






















222222 )()()( RrygMyfLy +−+= ΦΩ                     (7.127) 
  
とおける．次に，L2，M2 を求める．試験片側面では応力フリーという条件から，式(7.17)，(7.20)を用
いて )90(0)( yyb σΩ =± ， 0)( =±′ bΩ である．これらの条件を代入すると L2，M2は次式のように表される． 
 











=                (7.128) 











=                (7.129) 
 
ここで，計算の簡単のため， )(yΩ を次のように置く． 
 
( ) ( )ΦωΦσΩ 2222)90(0 )()( rRyrRy yy −++−=                    (7.130) 

















































                   (7.133) 
 
式(7.110)，(7.127)をもちいてΦ ，Ω は以下のように求められる． 
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−=                 (7.137) 
 
式(7.42)から式(7.137)までを簡潔にまとめると， )(xΦ ， )(yΩ は以下のように表される． 
 
111111 )()()( RrxgMxfLx +−+= ΩΦ                        (7.138) 
222222 )()()( RrygMyfLy +−+= ΦΩ                       (7.139) 
 















=                    (7.140) 











=                    (7.141) 





























=                                      (7.144) 
 











=                   (7.145) 











=                    (7.146) 










































xxxf 111 coscosh)( βα=                             (7.150) 
xxxg 111 sinsinh)( βα=                             (7.151) 
 
yyyf 222 coscosh)( βα=                            (7.152) 

































=                   (7.155) 
 




11 cosθα q=                                    (7.156) 
1
4/1
11 sinθβ q=                                    (7.157) 















22 cosθα q=                                   (7.159) 
2
4/1
























xxf 11 cosh)( α=                                  (7.162) 
xxg 11 cosh)( β=                                 (7.163) 
 
yyf 22 cosh)( α=                                 (7.164) 







































−=                     (7.167) 
 
















































































狭いモデル(model 2：a=0.75mm)である．図 7.4は model 1の有限要素モデルを示している．有限要素モ
デルについて，(S)は古典積層理論を用いて[45/0/-45]Tを 1 層の直交異方性材料として近似的に計算を行
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った．解析モデルは，長さ 5mm，または，0.75mmとし幅 5mm，1 層の厚さ 0.144mmとし，90°層では，
厚さ方向に 10分割，S 層では厚さ方向に 6 分割している．中央 90°層の中央面の対称性から 1/8 モデル
である．また，90°層に幅方向へ貫通したトランスバースクラックを挿入している．要素は 8節点ブロ
ック要素を用い，x方向へ節点変位によりεx=0.005の歪を付与した．本解析は熱残留応力も考慮してい
る．全要素数は 18000 である．本解析で用いた材料定数を表 7.1 に示す． 
 
 
Table 7.1. Mechanical properties of T800H/3631. 
Longitudinal Young’s modulus EL [GPa] 165 
Transverse Young’s modulus ET [GPa] 8.0 
In-plane shear modulus GLT [GPa] 4.2 
In-plane Poisson’s ratio νLT  0.32 
Out-plane Poisson’s ratio νTT  0.49* 
Longitudinal thermal expansion coefficients αL [×10
−6
/K] 0.1 
Transverse thermal expansion coefficients αT [×10
−6
/K] 3.6 
90° ply thickness t90 [mm] 0.144 
S ply thickness tS [mm] 0.432 
Length of model a [mm] 5.0 or 0.75 
Width of model b [mm] 5.0 






















Fig. 7.4. Finite element model and boundary conditions of model 1.  





めに，model 1 (a=5mm)と model 2 (a=0.75mm)の 2 種類のモデルについて計算を行った．解析結果を図
7.5～7.9 に示す．それぞれの結果は，未損傷状態における積層版について熱残留応力を考慮した 90°層
内の面内垂直応力 )90(I
xxσ または )90(Iyyσ で正規化されている．図 7.5(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2
におけるσxxの解析結果である．model 1については，(x, y, z)=(0≤a≤5, 0, 0)の応力分布，model 2におい
ては，(x, y, z)=(0≤a≤0.75, 0, 0)の応力分布を示している．図 7.6(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2にお
けるσyyの解析結果である．model 1，model 2ともに，(x, y, z)= (0, 0≤b≤5, 0)の応力分布を示している．
図 7.7(a)，(b)と(c)，(d)はそれぞれ model 1，model 2におけるσzzの解析結果である．model 1については，
(x, y, z)=(0≤a≤5, 0≤b≤5, 0)の応力分布，model 2においては，(x, y, z)=(0≤a≤0.75, 0≤b≤5, 0)の応力分布を示
している．図 7.8(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2におけるσxzの解析結果である．model 1について
は，(x, y, z)=(0≤a≤5, 0, t90)の応力分布，model 2においては，(x, y, z)=(0≤a≤0.75, 0, t90)の応力分布を示し
ている．図 7.9(a)，(b)はそれぞれ model 1，model 2におけるσyzの解析結果である．model 1，model 2






































































































































Fig. 7.5. Stress distribution of σxx at y=0 and z=0 in the x-axis comparison between results calculated 
with the analytical model and FEM in the two types of models. 
(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 











































































Fig. 7.6. Stress distribution of σyy at x=0 and z=0 in the y-axis comparison between results calculated 
with the analytical model and FEM in the two types of models. 


































(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 



















































































(a) Analytical model, model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) FEM, model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 









































(c) Analytical model, model 2 (a=0.75 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 






















Fig. 7.7. Stress distribution of σzz at and z=0 in the xy-plane comparison between results calculated 






























































































Fig. 7.8. Stress distribution of σxz at y=0 and z=t90 in the x-axis comparison between results calculated 
with the analytical model and FEM in the two types of models. 






























(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 







































































Fig. 7.9. Stress distribution of σyz at x=0 and z=t90 in the y-axis comparison between results 
calculated with the analytical model and FEM in the two types of models. 































(a) model 1 (a=5 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
(b) model 2 (a=0.755 mm, b=5 mm, t90=0.144 mm and tS=0.432 mm). 
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( )[ ] 0)( 121"23""2 =−++−+∫− xdTCAAAC
a
a
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( )[ ] 0)()(2 1212'232"2''')90(02 =−++−−+ ∫− xdTCAAACaC
a
a




( )[ ] 0)()(2 1212'232"2''')90(02 =−++−−+ ∫− ydTCBBBCbC
b
b






2 =−++ ∫− TaCaxdAaC xx
a
a
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  (7.197) 
 






































































































xbdxxbydxdx ΦΦΦ              (7.202) 


































































































































































は， dby −= のときの Region Iの時の剛性を示しており，式(7.197)を用いて算出で



























Transvsere crack density  1/2a  mm
-1
Fig. 7.10. Normalized stiffness as a function of transverse crack density. 
















































(a) [S/90]s laminates containing transverse cracks 






Fig. 7.11. The analytical model of [(S)/90n]s laminate containing (a):transverse cracks and 
(b): transverse cracks & edge delamination. 


































































Fig. 7.12. Normalized stiffness as a function of normalized delamination length. 



























=)(                            (7.206) 
 
ここで，























            (7.207) 
 
次に
extU ， strainU それぞれについて計算する． 
 















σ 02                             (7.209) 
 
と表される．ここで eff





























































































































4             (7.213) 
 
と表される．よって，上式のエネルギ解放率を算出するためには， eff
TCE ， effxxα ， resW を算出する必要が
ある． eff

























)()( 1 σσ                              (7.216) 





( )∑ += )()()()(0 iyyimyyiixximxxieffxx vv ασασσα                     (7.217) 
 
ここで，
iv ， mixx)(σ ， miyy)(σ はそれぞれ，i 層の体積比，i 層における x 軸方向の平均機械的応力，i 層に
おける y軸方向の平均機械的応力を表している．さらに式(7.217)は，次式のように表される． 
 
















































































Lyy ααα∆ −=                                (7.222) 
 
である．応力とひずみの関係式から， )(Sm

























)( σνσ −=                          (7.224) 




































( ))(12)(111 SyySxx QQ α∆α∆∆ +=                         (7.226) 
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)()90(0)90( xxxxx Φσσ −=                            (7.234) 
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Fig. 7.14. Energy release rate as a function of transverse crack density. 
[σ0=305.5 MPa (ε0=0.5 %), T=−155℃] 



































 一様な温度変化ΔT=T と任意の引張力および変位の境界条件の下での複合材料を考える．図 7.15 に




                                 (7.251) 
 





ε==                                  (7.252) 
 
ここで， 0ε は表面ひずみテンソル， xrは表面上の位置ベクトルである．また， 0T
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まず始めに，等温弾性問題（T=0）について mT




=σ  on TS                         (7.253) 
0uum
rr
=   on US                         (7.254) 
mm
Cεσ =  and mm Sσε =                          (7.255) 
 
ここで，C は剛性テンソル，S はコンプライアンステンソルである．ここで上式の， mσ は平衡方程式
を満たし， mε は適合条件式を満たしている．次に，熱による引張力 rT




0ˆ =nrσ on TS        (7.256) 
0=ru
r
 on  US        (7.257) 
( )Trr αεCσ −=  and Trr αSσε +=               (7.258) 
 
ここで，αは線膨張係数テンソルであり， rσ は平衡方程式を満足し， rε は適合条件式を満足する．た
だし，SU上で rT
r は 0 ではなく，ST上では rur は 0にならないことに注意する．上式の 2 つの重ねあわせ，
rm
σσσ += ， rm εεε += は完全な熱弾性問題を導く． 
 
0ˆ Tσ =n  on  TS               (7.259) 
0uu
rr
=  on  US             (7.260) 
( )TαεCσ −=  and TαSσε +=                      (7.261) 
 
m
σ ， mε は機械的応力および，機械的ひずみである．また， rσ ， rε は熱残留応力および，熱残留ひず
みである．さらに，内部エネルギは次式に示すように機械的応力と熱残留応力の項で表現できる． 
 





























1 rrrr ・・Sσσ                   (7.263) 
 
また，式(7.262)における機械的応力と熱残留応力の積の項において，熱残留応力によって生じる変位
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上式と同様に，熱張力， rT
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G −=                                     (7.271) 
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ここで，













































を算出する．本解析におけるモデルを図 7.11 に示した通りである．図 7.11(a)はトランスバースクラッ
クを有する[(S)/90n]s 積層板を示しており，図 7.11(b)はトランスバースクラック及び層間剥離を有する
[(S)/90n]s積層板である．図 7.11(b)について，トランスバースクラックのみが生じている箇所を Region I
とし，層間剥離が生じている箇所を Region IIとする．層間剥離は 90°層と(S)層の層間，両側に生じて




zz σσ であるとして計算を行った．各領域は，均質の異方性材料として取り扱っている． 






































=                                (7.277) 
 
ここで， )( I
xxE は Region Iにおける x軸方向の剛性を表しており， )( IIxxE は Region IIにおける x軸方向の
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と表される．ここで， )( I


































































=                          (7.280) 
 
と表せる．ここで viは Region I の体積比を表している．また， effDLα は，層間剥離が生じているときの
積層板全体の線膨張係数を表しており，式(7.279)を用いて次式で表すことが出来る． 
 




























αααα                     (7.281) 
 
eff
DLα は層間剥離面積に依存して変化する値である．よって， effDLα を微分すると， 
 






































































































































































  (7.284) 
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        (7.287) 
 
と表される．式(7.287)を層間剥離面積 A に関して微分すると， 
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0 α∆α∆σ  
        (7.289) 
 





xxxx ααα∆ −=                                (7.290) 
hbaV 222 ××=                                 (7.291) 
 
 













































































解放率は，図 7.11(b)に示した Region Iと Region IIにおける x軸方向の弾性率，線膨張係数に依存する
ことが分かる．x軸方向の弾性率，線膨張係数はトランスバースクラック密度に依存するため，トラン
スバースクラック密度に依存した層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出することが出来る． 
図 7.11(b)に示したモデルにおける Region IIは，層間剥離が貫通している領域を表している．しかし，
図 7.16 に示すように実際の損傷観察結果では，90°層と隣接層の片側に層間剥離が生じ(両側に生じる
場合もある)，剥離が生じていない層間は隣接層と接着しているため，90°層に荷重伝達がなされると考



























































(a) Representative unit cell model of [S/90]S laminates. 
Fig. 7.17. Two types of the models of Region II. 
(b) Edge view of Region II  
Fig. 7.16. Damage behavior of edge delamination.  
(b) By microscope 
(a) Schematic model 
(c) By soft X-ray photography 
100 µm 
5 mm 























図 7.18 に示した結果を用いて，Region IIの弾性率，線膨張係数を複合則より次のように算出する． 
 




























α                           (7.295) 
 
ここで，
TE ' は 90°層の荷重軸方向の見かけの剛性， Tα は 90°層の荷重軸方向の線膨張係数，を示して
いる．式(7.292)，式(7.294)，式(7.295)を用いて，層間剥離進展に伴うエネルギ解放率を算出した．その









































Fig. 7.18. Apparent stiffness of 90° plies as a function of transverse crack density. 









































Fig. 7.19. Energy release rate accompanied with edge delamination as a function of 
transverse crack density. (d→0, σ0=305.5 MPa) 


























































dd γ∆ )(=                          (7.296) 
minmax σσσσ






式(7.296)，(7.297)を用いて得られた結果を図 7.21に示す．図 7.21 は前章に示した実験結果を用いて，
負荷応力レベルσmax/σb=0.35-0.60 の試験条件下で疲労試験を行なったときの結果である．図 7.21 から
は，層間剥離進展における下限界エネルギ解放率∆Gth の存在は観察されなかった．しかし，前章の図




Fig. 7.20. Normalized energy release rate range as a function of transverse crack density. 

































  Edge delamination
  Transverse crack
Critical transverse crack density 









































Fig. 7.21. Delamination growth rate as a function of energy release rate range. 
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 第 2 章では，加速試験を行うにあたり，試験周波数が疲労特性に与える影響を極力小さくする試験
条件設定を行うために，加速試験に伴う積層板の発熱について実験および解析的アプローチから評価
を行った．CFRP(T700/2500)試験片を用いた疲労試験結果において，試験周波数 5Hz，負荷応力レベル































































挙動が観察された．さらに，積層板自由縁から生じる edge delamination のみではなく，局所的に進展
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った．その結果，負荷応力レベルσb/σmax=0.3-0.6 の範囲内においてべき乗型の Paris 則で表現できるこ
とを示した．  
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 本章では[S/90n]s対称積層板において，90°層に生じたトランスバースクラックの増加に伴う剛性積層
板の剛性変化を算出する．ここで，Sは任意の直交異方性材料を示している．本解析は，Joffe and Varna(1) 
によってなされた手法を参照した． 



















tS=λ                      (A.1) 
 
ここで，σ0の応力が遠方から x 軸方向のみに負荷されているモデルを考える．また，このモデルは，















































































































































































































































































































xyxy S σε = ， )90(55)90( xzxz S σε = ， )90(44)90( yzyz S σε =                    (A.8) 
 
ここで )(S








zdx 0σ  i=90，S                                (A.9) 
 
 










































































































































































































































































































































         (A.20) 
 
式(A.13)，(A.19)，(A.20)は )90(










x σσσ +=                            (A.22) 
 
ここで， )90(0
xσ ， )(0 Sxσ はクラックが生じる前の未損傷状態における 90°層，S 層の x軸方向応力を示し



























































































































































































             (A.33) 
 
ここで， 0



























































εε            (A.34) 
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ここで，







a ∫∫ ∫ −− == )(),()(
1
0
1 φ                      (A.36) 
 
と表される．Joffe and Varna (1)は摂動関数 )(aR を導出するにあたり，次の 3つの手法を提案している．
(I)シアラグモデル，(II)変分原理モデル，(III)有限要素解析モデル．補章 Bで，(II)変分原理モデルを用




(1) R. Joffe and J. Varna, Analytical modeling of stiffness reduction is symmetric and balanced laminates due to 
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 この章では，Nairn(1)によって行われた解析に基づき変分原理を用いて，トランスバースクラックを
有する積層板の応力解析を行う．モデルは，図 A.1 に示すように，[(S)/90n]s積層を考え，温度 T0にお
いて残留応力がないものとする．まず，負荷応力σ0での，温度 T0における未損傷材料を考える．負荷













x =                            (B.1) 
 
ここで
0E は未損傷の積層板全体の荷重軸方向の弾性係数， TE は一方向材(0°層)の横軸方向の弾性係数，
)(S
xE は S 層の x 軸方向の弾性係数である．図 A.1 に示したようなトランスバースクラックが生じてい
る積層板の遠方から荷重を負荷させる．その時の層内の応力状態を，Hashin(2)に従い次のような仮定を




)90(0)90( xxx ψσσ −= ， )(2)(0)( xSxSx ψσσ −=                     (B.2) 
 
ここで )90(
xσ ， )(Sxσ は 90°層および S 層に負荷される応力であり， )90(0xσ ， )(0 Sxσ は未損傷時に 90°層およ































         (B.3) 
 
と表される．これに式(B.2)を代入すると )90(
































xSz ψσ     (B.5) 
 
ここで，f1(x)，f2(x)，g1(x)，g2(x)は次の境界条件によって導き出される．(I)せん断応力は試験片表面に
おいて 0 である．(II)モデルの対称性により，せん断応力は試験片中央で 0である．(III)z 軸方向の垂直
応力は試験片表面で 0 である．(IV)z 軸方向の応力は層間で連続である．これらの条件を満たすとそれ
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ψ −=                                   (B.8) 
 
全体の応力状態は未知の関数 ψψ =1 で表し，[S/90n]s積層の各応力成分は，次式のように表される． 
 

































dSdSTdV uσασKσσΓ              (B.11) 
 
ここでσは応力テンソル，Kはコンプライアンステンソル，αは線膨張係数テンソル，T は試験温度と
応力フリー温度の差 TS－T0，V は体積，S1は固定変位 uˆにおける材料表面の面積である．この問題にお
いて，試験片表面は拘束を受けないので S1はゼロである． 
 今考えている範囲は，2つのクラック間であり，すなわち，－a<x<a，－h<z<h においてΓを評価して
いる．ここで， ∫ ∫ ∫ ⋅⋅⋅V V S dSdSTdV 1 ˆ,, uσασKσσ は次のように表される． 
 











































































































Γ     (B.14) 
 
[ ] ξψψα∆ψψψψψΓ ρ
ρ








90            (B.15) 
 
と表される．式(B.14)の


















































































































ψψψ =++                            (B.17) 
 
ここで，p=(C2－C4)/C3と q=C1/C3である．これから，式(B.17)を解く．まず，特解は 


















































































++=              (B.25) 
 
となる．次に，B1，B2 を求める．き裂表面では応力が作用しないという条件から，式(B.9)より，
0)(,)( )90(0 =±′=± ρψσρψ x であるので，これらの条件を代入すると 





































































−=                      (B.27) 
 
ここで， φは 4q/p－1 の符号に依存する． 
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 Spearing ら(4-11)は，中央部にノッチを有する cross-ply [90i/0j]ns，[(i, j, n)=(1, 1, 1), (1, 1, 2), (1, 1, 4), (2, 2, 
1), (4, 4, 1)]，及び擬似等方性[90/+45/−45/0]s積層板を用いて引張疲労試験を行い，ノッチ先端から生じ






























積層構成は[45/0/-45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 180℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，オートクレーブ成形にて作製されている．試験片寸法を図 C.1に示す．JIS 
K 7083，ASTM D 3479を参考に，試験片寸法を長さ 210mm，幅 25mm，厚さ 1.1mmとし，試験片中央
部に直径 5mmの円孔を超鋼ドリルを用いて導入している．また，軟 X線観察により円孔周りに加工に











=σ                                  (C.1) 
 

























φ5 GFRP Tab 
Fig. C.1. Specimen geometry containing open hole. 
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Table C.1 Mechanical properties of quasi-isotropic CFRP laminates 
Failure stress (Coupon specimen) σb MPa 722 
Failure strain (Coupon specimen) εb % 1.34 
Young’s modulus (Coupon specimen) E GPa 58.9 
Failure stress (Open-hole specimen)* σ’b MPa 601 





疲労試験を行った．応力比は R=0.1 とし，試験周波数 5Hz では負荷応力レベルσmax/σ’b=0.15~0.92，試
験周波数 100Hz では試験片の温度上昇を考慮に入れ，負荷応力レベルσmax/σb’=0.15~0.61 の範囲内で疲
労試験が行われた．4章，7 章にも示したとおり，疲労試験中の試験片の内部発熱による温度上昇の小
さい範囲内では，試験周波数が内部損傷進展挙動に与える影響は小さいと考えられる．内部損傷観察




Table C.2 Test conditions of fatigue tests 
Frequency f [Hz] 5 100 
Applied stress level for S-N diagram (σmax/ σ’b)  0.70~0.92 － 
Applied stress level for damage obsrevation (σmax/ σ’b)  0.15~0.61 0.15~0.61 







































置は，図 C.3 に示すように，荷重方向を基準とした角度をθと定義した． 
 図 C.4(a)-(d)は負荷応力レベルσmax/σb’=0.53，試験周波数 f=5Hzの試験条件下，図 C.4(e)は負荷応力レ
ベルσmax/σb’=0.76，試験周波数 f=5Hzの試験条件下にて疲労試験が行われたときの円孔周りの内部損傷
観察写真を示している．まず，90°層の円孔端からトランスバースクラックが生じ，その後±45°層にお
いて，θ =65°，115°の箇所でマトリックスクラックが発生する．それとほぼ同時に 0°層のθ =80° and 100°
の箇所にマトリックスクラックが発生する．これらの損傷は繰返し荷重が負荷されるとともに徐々に







図 C.5 は円孔周りで発生した 90°層内のトランスバースクラック進展挙動について示している．横軸
は，図 C.2 で得られた疲労寿命によって正規化された疲労寿命比を表している．図 C.6 は円孔周りで発
生した 45°層内のマトリックスクラック進展挙動と疲労寿命比の関係について示している．これらの結
果から，90°層と 45°層のマトリックスクラック進展はほぼ同様の挙動を示していることがわかる．ま
た，図 C.5 において，負荷応力レベルσmax/σb’≤0.38 の試験条件下では，円孔端の応力集中により 90°層 
Fig. C.2. S-N diagram. 























Number of cycles n
 coupon specimen
 open-hole specimen














































90° ply crack (θ) 
(b) n=5.0×104, σmax/σb’=0.53, f=5 Hz. (c) n=2.5×10
6
, σmax/σb’=0.53, f=5 Hz. 
(d) n=1.0×107, σmax/σb’=0.53, f=5 Hz. (e) n=5.0×10
3
, σmax/σb’=0.76, f=5 Hz. 







45° and 0° plies 
Fig. C.4. Damage growth behavior with soft X-ray photography. 
Delamination between 
−45° and 90° plies 















































σmax/σb'=0.61  f=    5 Hz
σmax/σb'=0.53  f=    5 Hz
σmax/σb'=0.38  f=100 Hz
σmax/σb'=0.31  f=100 Hz
σmax/σb'=0.23  f=    5 Hz











Predicted normalized fatigue life n/nｆ 
Fig. C.6. Crack length in 45° ply as a function of normalized fatigue life. 
 
Fig. C.5. Crack length in 90° ply as a function of normalized fatigue life. 



















σmax/σb'=0.61  f=    5 Hz
σmax/σb'=0.53  f=    5 Hz
σmax/σb'=0.38  f=100 Hz
σmax/σb'=0.31  f=100 Hz
σmax/σb'=0.23  f=    5 Hz
σmax/σb'=0.15  f=100 Hz









 解析コードは Marcを用い，3次元 8 節点要素で弾性解析を行った．解析モデルは，長さ 100mm，幅
25mm，一層当たりの厚さを 0.144mmとし，中央部に直径 5mmの円孔を設けた．中央面から対称性か
ら 1/2 モデルである．解析モデルを図 C.7 に示す．境界条件は，x-y 平面の底面を z 軸方向に変位を固
定し，y-z 平面の底面を x 軸方向に変位固定，上面にεx=2000 µのひずみを付与した．なお，要素分割に
ついて，厚さ方向に各層を 6 分割に要素分割した．全要素数は 21504 要素である．熱残留応力も考慮






























Fig. C.7. The finite element model of CFRP laminates. 
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ここで，下付き 1,2,3は図 C.8 に示す座標系を示している．本研究においては，S12=S23として評価を行
った．図 C.9 は，式(C.1)を用いて，各層におけるマトリックスクラックの発生挙動について評価した








Longitudinal Young’s modulus [GPa] 165 
Transverse Young’s modulus  [GPa] 8.0 
In-plane shear modulus [GPa] 4.2 
In-plane Poisson’s ratio  0.32 
Out-plane Poisson’s ratio*  0.49 
Longitudinal thermal expansion coefficient [×10−6/K] 0.1 
Transverse thermal expansion coefficient [×10−6/K] 36 
Manufacturing temperature [K] 453 
Transverse tensile strength [MPa] 63.9 
In-plane share strength [MPa] 52.0 
*Assumed value   
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えられる．さらに，−45°層と 45°層におけるマトリックスクラック進展挙動について比較すると，図
C.9 で得られた損傷ファクターの挙動は y 軸を対称にほぼ同様であるが，実験結果を観察すると−45°
層の方が試験片内部への進展量が大きい．この理由としては，45°層が試験片の表面に配置されている




































Fig. C.9. Normalized damage factor as a function of the angle around the open hole in each ply. 





































Fig. C.8. Local-layer coordinate system. 




 本章では，円孔を有する擬似等方性[45/0/−45/90]s CFRP 積層板を用いて高サイクル疲労試験を行い，
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 本論文では CFRP 積層板の疲労における長期耐久性評価を行うことを目的としている．疲労におけ


















 近年，Yao and Himmel (10)らは，精度よく残留強度を予測する方法を提案している．そこで，本章で
は，Yao and Himmelらが提案した近似式を用いて，残留強度を損傷パラメータとした 2 段変動繰返し
荷重を受ける CFRP 積層板の疲労寿命予測を行った． 
 
D.2  試験方法 
 
D.2.1 試験片 
 材料には，繊維体積含有率約 57%の T700S/2500（東レ製）の炭素繊維教科プラスチックを用いた．
積層構成は[45/0/−45/90]sに配向した擬似等方性の CFRP 積層板である．なお，試験片の母材は 130℃硬
化型のエポキシ樹脂であり，ホットプレス成形にて作製されている．試験片寸法を長さ 210mm，幅
19.1mm，厚さ 1.54mmとし，ゲージ長さを 110mm残し，長さ 50mmのテーパ付き GFRP タブを貼り付
けた．タブの接着には，シートタイプ接着剤 FM123(120℃硬化，1.5 時間)を用いて接着した．試験片





















Table D.1. Material properties of CFRP laminates stacking sequence of [45/0/−45/90]S 
Tensile failure stress MPa 787 
Young’s modulus GPa 50.5 









強度σb の 60～80%に設定した．2 段変動負荷疲労試験において，高応力レベル及び低応力レベルの最
大負荷応力は，それぞれσmax=0.80σb，σmax=0.65σb に設定した．なお，試験機の性能を考慮し，最大負
荷応力がσmax=0.60-0.65σbの時は試験周波数 5Hzで行い，最大負荷応力がσmax=0.70-0.80σbの時は試験周
波数 1Hzで疲労試験行った．Liu and Nairn(11)によると引張り疲労試験において，試験周波数 1-5Hz程
度内では損傷進展は試験周波数に依存しないことが述べられている．本章の疲労試験においても試験
周波数の影響は無視している．試験条件についてまとめた表を表 D.2 に示す． 
累積損傷のパラメータとして適用するために残留強度を測定した．高応力レベル（σmax=0.80σb）及
び低応力レベル（σmax=0.65σb），それぞれの応力条件にて任意の繰返し負荷を与えた後，静的引張試験














Fig. D.1. Specimen geometry used in fatigue tests. 




Table D.2. Test conditions 
Test environment temperature  Room temperature 
Stress ratio R (σmin/σmax) 0.1 
Applied stress level for S-N curve (σmax/σb)  0.60-0.80 
High applied stress level (σHmax/σb)  0.80 


















D.3  試験結果 
D.3.1 S-N曲線 





















































 金属材料においては変動負荷を受ける疲労寿命は Miner 則が成り立つ場合がある．Miner 則は，式
(D.1)に示すように各応力レベルの疲労寿命比の和が D=1 の時である．CFRP 積層板の場合は，Miner
則が成り立たないと言われているが，まず本実験においても Miner 則が適用できるかどうかを確認し
















表 D.3 や図 D.4に示した結果から，High-low sequenceの疲労試験結果は D>1，low-high sequenceの疲
労試験結果は D<1 となる傾向を示していることが分かる．また，Miner則が成り立つとすれば，図 D.4
に示した直線状にプロットされるはずであり，擬似等方性 CFRP 積層板は Miner 則が成り立たないこ
とは明らかである． Miner 則が成り立たない主な理由の 1 つとして，擬似等方性 CFRP 積層板の損傷
形態の複雑さが挙げられる．そこで，擬似等方性 CFRP 積層板の損傷進展観察を行った． 
Fig. D.3 S-N diagram of CFRP laminates stacking sequence of [45/0/-45/90]s 






















Number of cycles to failure  Nf






Table D.3 Two-stage loading data 
σ1/σb σ2/σb n1 n2 n1/N1 n2/N2 D 
0.80 0.65 1466 696382 0.091 2.986 3.077 
0.80 0.65 3000 18360 0.186 0.079 0.264 
0.80 0.65 4000 228542 0.248 0.980 1.228 
0.80 0.65 1500 590296 0.093 2.531 2.624 
0.80 0.65 5400 589514 0.334 2.528 2.862 
0.65 0.80 211338 186 0.906 0.012 0.918 
0.65 0.80 7200 2048 0.031 0.127 0.158 
0.65 0.80 90000 1 0.386 0.000 0.386 
0.65 0.80 3000 17805 0.013 1.102 1.115 























D.5(a)-(c)に示す．積層構成を[45/0/−45/90]sに配向した CFRP 積層板は以下に示す 3 ステージの破壊形
態を示した． 
Fig. D.4 Evaluation by the linear cumulative damage rule of quasi isotropic CFRP laminates. 
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D.4  残留強度をパラメータとした評価 
 
D.4.1 残留強度予測 






















x               (D.2) 
 





測曲線は，図 D.6 のようになる．ここで，定数は Yao and Himmelらが提唱した値（α＝0.5 β，β=2π/3）
を用いている．図 D.6 に示されているように，仮に高応力レベルから低応力レベルへ，または低応力
レベルから高応力レベルへ負荷応力を変動させるとき，残留強度が変化しないと仮定した場合，常に
High-low sequenceの疲労寿命比は Low-high sequence の疲労寿命比よりも大きくなる．この考え方は本










































































Fig. D.5. Microscopic damage process of constant stress amplitude, σmax=0.65σb, observed 
by optical microscope. (a) n=10 cycles, (b) n=100 cycles, (c) n=1500 cycles. 
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Normalized fatigue life   n/Nf
Fig. D.6. Normalized residual strength as a function of normalized fatigue life suggested as by 
Yao and Himmel (σmax=0.65σb and σmax=0.80σb). 











損傷経路は図 D.7 のように示される． 














D.5  2段変動繰返し負荷を受ける CFRP積層板の疲労寿命予測 
 
D.4.2 節で述べられた仮定に従い，各応力レベルにおいて 1 サイクルあたりの損傷値を式(D.5)を用い
て算出することによって，2 段変動繰返し負荷を受ける CFRP 積層板の疲労寿命を予測した．その結果






















































Fig. D.7.  Relationship between cumulative damage and normalized fatigue life on each applied 
loading, and difference in damage route in high-low sequence and low-high sequence. (a) 
High-low sequence, (b) Low-high sequence. 








































































































































Fig. D.8. Comparison between experimental results and theoretical curve with regard to residual 
strength under constant stress amplitude (σmax=0.80σb and σmax=0.65σb). 


























Fig. D.9. Fatigue life prediction of quasi-isotropic [45/0/−45/90]s CFRP laminates subjected to 
two-stage variable amplitude cyclic loading. 
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